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摘要　 研究系统存在不确定性的大柔性飞行器的姿态跟踪控制问题．针对高阶大柔性飞行器模型，使用平衡实

现方法对其降阶，并通过奇异值对比分析系统降阶前后特性．基于降阶模型，设计 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器作为基线控制

器．考虑不确定性，利用李雅普诺夫稳定性理论设计模型参考自适应控制器，并对比两种方法的控制效果．仿真

结果显示，所提方案对包含不确定性的系统具有较好的控制效果，能使系统完成期望的姿态跟踪目标．
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引言

近年来，大柔性飞行器由于其高空、长航时的

飞行特点，逐渐成为国内外研究热点，受到广泛关

注．机翼的柔性模态对大柔性飞行器的稳定性影响

极大，随着机翼的变形，在配平点的气动结构也会

发生显著改变，当机翼上反角过大时，飞行器的纵

向模态会趋向不稳定［１］，这已经成为大柔性飞行器

设计过程中的一个难点．所以，如果仅基于刚体动

力学设计控制系统，可能会带来严重的后果．例如，
２００３ 年 ６ 月，ＮＡＳＡ“太阳神”号无人机在第二次试

飞中遭遇湍流，引起机翼向上弯曲，控制器无法调

节机翼上反角，导致机翼变形超过了变形极限，俯
仰模态不稳定而解体．ＮＡＳＡ 在后续调查中也指出

在建立模型时必须要考虑柔性特性对飞行器的影

响［２］ ．
当前，研究者们已将线性、鲁棒控制以及非线

性技术应用到大柔性飞行器的控制研究中，Ｔｕｚｃｕ
和 Ｍｅｉｒｏｖｉｔｃｈ 将非线性刚体动力学与线性结构动

力学结合，将 ＬＱＲ 和 ＬＱＧ 控制理论运用到轻型运

输机中［３］ ．Ｋｒｏｎ 等人将降维 Ｈ∞ 控制器应用到大柔

性飞行器侧向模型［４］ ． Ｐａｒｉｌ 和 Ｈｏｄｇｅｓ 设计了静态

反馈输出控制器，抑制飞行器的颤振［５］ ．Ｃａｌｉｓｅ 等人

利用输出反馈结合神经扰动判断来控制纵向飞行

器模型［６］ ．

美国 ＤＡＲＰＡ 的在研项目“秃鹰”旨在研究一

种高空长航时太阳能无人机，用于执行情报、监视、
侦查等任务．“秃鹰”飞行器机翼由轻质材料构成并

可实现柔性变形，在配平点可得到其线性化 ７０７ 阶

模型，有很大一部分是柔性模态且难以测量．本文

选取其为研究对象设计控制算法．首先使用平衡实

现方法对高阶模型进行降阶处理；接着设计了

ＬＱＧ⁃ＰＩ 控制器；最后以 ＬＱＧ⁃ＰＩ 控制器为基线控制

器，考虑不确定性及执行器失效情况，设计自适应

控制器使其实现姿态跟踪控制．

１　 模型描述

本文研究对象为“秃鹰”大柔性飞行器，其结

构和坐标系示意图如图 １ 所示．

图 １　 “秃鹰”大柔性飞行器坐标轴系统

Ｆｉｇ． １　 Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｖｅｒｙ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｉｒｃｒａｆｔ

对非线性模型配平并求取其中一个平衡点为：
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ＶＴ ＝３４．６ｆｔ ／ ｓ， ａｌｔ＝０ｆｔ， ｑ＝１．４２ｐｓｆ， α＝０° （１）
基于平衡点进行线性化处理后的模型可采用

如下标准线性时不变（ＬＴＩ）状态方程描述［７］：
ｘ̇＝Ａｘ＋Ｂｕ
ｙ＝Ｃｘ＋Ｄｕ

（２）

其中，ｘ∈Ｒｎ 为系统状态量，ｕ∈Ｒｍ为系统控制输

入，ｙ∈Ｒｐ为系统输出．系统矩阵为：
Ａ∈Ｒ７０７×７０７， Ｂ∈Ｒ７０７×３８１， Ｃ∈Ｒ４０４×７０７，
Ｄ∈Ｒ４０４×３８１ （３）
系统状态量 ｘ 为：
ｘ７０７×１ ＝［ｘ，ｙ，ｚ，φ，θ，ψ，ｗｉ（１：１５），ｘｆｌｅｘ（１：３４０），

ｕ，ｖ，ｗ，ｐ，ｑ，ｒ，ｖｆｌｅｘ（１：３４０）］ Ｔ （４）
其中，空气来流状态量 ｗ ｉ 是无量纲的，用于表示模

型中的不稳定气动影响．３４０ 个弹性模态状态量由

全维有限元模型获得，该模型有 ６８ 个非线性梁单

元，每个单元有 ５ 个自由度，并且 ｘ 轴向变形量为

常值．

系统输入 ｕ 包括：
ｕ３８１×１ ＝［Ｔ（１：１５），δ（１：６），δ̇（１：６），δ̈（１：６），

ｇｕｓｔ（１：３４０）］ （５）
尾翼分布如图 ２ 所示．其中阵风输入根据选定

的 １１６ 个结构测量点上的风速来决定，坐标系为全

局惯性系．

图 ２　 “秃鹰”飞行器发动机及尾翼示意图

Ｆｉｇ． ２　 Ｇｅｎｅｒａｌ ｖｉｅｗ ｏｆ ｔｈｅ ｐｌａｎａｒ ｗｉｔｈ ｅｎｇｉｎｅ ａｎｄ ｎｕｍｂｅｒｉｎｇ

ｏｆ ａｃｔｕａｔｅｄ ｓｕｒｆａｃｅ

系统输出量 ｙ 包括 １８ 个翼根测量值，４ 个吊舱

的局部迎角和侧滑角，以及 ２１ 个节点传感器上的

测量值，每个传感器有 １８ 个测量值：

ｙ４０４×１ ＝

１８ 个翼根测量值（ｕ；ｖ；ｗ；ｐ；ｑ；ｒ；ａｘ；ａｙ；ａｚ；ｐ̇；ｑ̇；ｒ̇；ｘ；ｙ；ｚ；ｆ；ｑ；ｙ）

８ 个 ＡＯＡ ／ ＡＯＳ 测量值

１８ 个状态测量值（ｕ；ｖ；ｗ；ｐ；ｑ；ｒ；ａｘ；ａｙ；ａｚ；ｐ̇；ｑ̇；ｒ̇；ｆｘ；ｆｙ；ｆｚ；Ｍｘ；Ｍｙ；Ｍｚ）×２１ 节点传感器
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其中，２１ 个传感器测量的是在尾翼坐标系的状态

值，与翼根处测量值和 ＡＯＡ ／ ＡＯＳ 坐标系不同．机体

坐标系为：ｘ 向前为正，ｙ 向右为正，ｚ 向下为正．传
感器分布图如图 ３ 所示．

图 ３　 “秃鹰”飞行器传感器分布示意图

Ｆｉｇ． ３　 Ｏｕｔｐｕｔｏｆ ｖｅｃｔｏｒ ｓｅｎｓｏｒ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

２　 自适应控制器设计

２．１　 模型降阶

由于“秃鹰”大柔性飞行器高阶次的特点，传
统控制器不再适用．所以，在设计控制器之前，先使

用平衡实现方法［８］对模型进行状态空间降阶，具体

步骤如下：
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（７）

令系统状态空间（１）为 Ｇｐ，使用坐标转换矩阵

Ｔ 将 Ｇｐ 转化为平衡实现形式 Ｇ^ｐ，其中 Ａ^ｐ ＝ Ｔ
－１ＡｐＴ，

Ｂ^ｐ ＝Ｔ
－１Ｂｐ，Ｃ^ｐ ＝ ＣｐＴ，Ｄ^ｐ ＝Ｄｐ ．Ｇ

＾

ｐ 中每个状态 Ｈａｎｋｅｌ
值为 σｉ ＝（λ ｉ（ＰＱ））１ ／ ２，Ｐ、Ｑ 分别为可控性和客观

性 Ｇｒａｍ 矩阵．根据选定的 Ｈａｎｋｅｌ 值将矩阵分块，
最后根据（８）式得到降阶模型．

Ａｒ ＝ Ａ^１１－Ａ^１２ Ａ^
－１
２２ Ａ^２１

Ｂｒ ＝ Ｂ^１－Ａ^１２ Ａ^
－１
２２ Ｂ^２

Ｃｒ ＝ Ｃ^１－Ｃ^２ Ａ^
－１
２２ Ａ^２１

Ｄｒ ＝ Ｄ^－Ｃ^２ Ａ^
－１
２２ Ｂ^２

（８）

图 ４ 给出了原模型和降阶模型传递函数最大、
最小奇异值的对比，可以看出，８０ 阶模型在低频段

能很好保留原系统的特性，所以接下来以降阶后的

８０ 阶系统为模型设计控制器．

２．２　 ＬＱＲ⁃ＰＩ 基线控制器设计

降阶后系统为：

１５３
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图 ４　 原系统与降阶系统最大、最小奇异值对比

Ｆｉｇ． ４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ａｎｄ ｍｉｎｉｍｕｍ ｓｉｎｇｕｌａｒ ｖａｌｕｅｓ

ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｄｕｃｅｄ⁃ｏｒｄｅｒ ｍｏｄｅｌ

ｘ̇ｒ ＝Ａｒｘｒ＋Ｂｒｕ

ｙ＝Ｃｒｘｒ＋Ｄｒｕ
（９）

设计 ＬＱＲ⁃ＰＩ 伺服控制器实现姿态跟踪，假设

输出指令 ｚｃｍｄ是常值信号，引入误差 ｅｚ，其积分为

ｅｚＩ，则有：

ｅ̇ｚＩ ＝ ｅｚ ＝ ｚ－ｚｃｍｄ （１０）
增广系统（９），得：
ｘ·＝Ａｘ＋Ｂｕ＋ＢｒｅｆＺｃｍｄ

ｘ＝
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ｅｚＩ
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， Ｂｒｅｆ ＝

０
－Ｉ
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ê
ê

ù

û

ú
ú

（１１）
性能指标为：

Ｊ ＝ ∫∞
０
（ｘＴＱｘ ＋ ｕＴＲｕ）ｄｔ （１２）

其中，状态加权矩阵 Ｑ 为半正定矩阵，控制加权矩

阵 Ｒ 为正定矩阵．则最优控制 ｕ∗可表示为：

ｕ∗ ＝ －Ｒ－１ＢＴＰ ｘ＝ －ＫＴｘ＝ － Ｋｐ Ｋ ｉ[ ]
ｘｒ

ｅｚＩ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１３）

其中，Ｋｐ 为比例积分，Ｋ ｉ 为增益积分，正定矩阵 Ｐ
满足以下条件：

ＡＴＰ＋Ｐ Ａ－Ｐ ＢＲ－１ＢＴ＋Ｑ＝ ０ （１４）

２．３　 模型参考自适应控制器设计

大柔性飞行器在遭遇二面角变化、执行器异常

和阵风来流扰动时，动力学模型会发生变化，所以

需要必要的鲁棒控制策略来应对这些变化．针对大

柔性飞行器存在不确定性的问题，普通的线性控制

很难解决，需要一些更为先进的控制方法，例如：鲁
棒控制、动态逆控制、智能控制等［９］ ．然而这些控制

对建模精度要求较高，实际应用存在难度．本文考

虑使用模型参考自适应控制器来克服系统不确定

性．
当系统存在不确定性后，原有的 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制

器可能失效，为了在存在不确定性的条件下仍能达

到跟踪性能，考虑以 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器为基线控制器，
设计模型参考自适应控制器．

引入不确定性，则系统（９）变为：
ｘ̇ｒ ＝Ａｒｘｒ＋ＢｒΛ（ｕ＋ΘＴΦ（ｘｒ）） （１５）

其中，ｘｒ∈Ｒｎｒ是系统状态向量，ｕ∈Ｒｍ 表示系统控

制输入，Λ 为未知对角阵，表示系统控制通道异常，
０ 代表损坏，１ 代表完好．ｄ（ｘｒ）＝ ΘＴΦ（ｘｒ）表示依赖

于状态的非线性匹配参数不确定性．Θ∈ＲＮ×ｍ为未

知常数参数矩阵，Φ（ｘｒ）∈ＲＮ 为匹配不确定性．
考虑误差对系统扩展，得到：

ｘ̇ｒ
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Ｄｚ
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Λ（ｕ＋ΘＴΦ（ｘｒ））

＝ Ａｘ＋ＢΛ（ｕ＋ΘＴΦ（ｘｒ））＋Ｂｒｅｆｚｃｍｄ （１６）
则需调节输出为：

ｚ ＝ Ｃｚ ０[ ]
ｘｒ

ｅｚＩ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ＤｚΛ（ｕ＋ΘＴΦ（ｘｒ））

＝ Ｃｘ＋ＤΛ（ｕ＋ΘＴΦ（ｘｒ）） （１７）
参考模型为：
ｘ̇ｒｅｆ ＝Ａｒｅｆｘｒｅｆ＋Ｂｒｅｆｚｃｍｄ， ｙｒｅｆ ＝Ｃｒｅｆｘｒｅｆ （１８）

其中 Ａｒｅｆ ＝Ａ－ＢＫＴ，Ｃｒｅｆ ＝Ｃ－ＤＫＴ，ＫＴ 是有 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控
制器得到的最优反馈矩阵，并且 Ａｒｅｆ必须为 Ｈｕｒｗｉｔｚ
矩阵．

控制器由 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器与自适应控制器 ｕａｄ

共同构成：
ｕ＝ －ＫＴｘ＋ｕａｄ ＝ｕｂｌ＋ｕａｄ （１９）
将输入带入系统（１６），得：

２５３
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ｘ·＝Ａｒｅｆｘ＋ＢΛ ｕａｄ＋ΘＴΦ（ｕｂｌ，ｘｒ）[ ] ＋Ｂｒｅｆｚｃｍｄ
ｚ＝Ｃｒｅｆｘ＋ＤΛ ｕａｄ＋ΘＴΦ（ｕｂｌ，ｘｒ）[ ] （２０）

式中，回归向量 Φ（ｕｂｌ，ｘｒ）＝ （ｕＴ
ｂｌΦＴ（ｘｒ）） Ｔ，理想参

数 Θ＝（ＫＴ
ｕΘＴ） Ｔ，ＫＴ

ｕ ＝ Ｉ－Λ
－１ ．

状态跟踪误差：
ｅ＝ ｘ－ｘｒｅｆ （２１）
为了使误差为 ０，所以自适应控制项为：

ｕａｄ ＝ －Θ^ＴΦ（ｕｂｌ，ｘｒ） （２２）

其中，Θ^为自适应参数估计矩阵．将式 （２２） 带入

（２０），得：

ｘ·＝Ａｒｅｆｘ－ＢΛ（Θ^－Θ）Φ＋Ｂｒｅｆｚｃｍｄ

ｚ＝Ｃｒｅｆｘ－ＤΛ（Θ^－Θ）Φ （２３）
则状态跟踪误差可表示为：
ｅ̇＝Ａｒｅｆｅ－ＢΛΔ ΘＴΦ （２４）

其中，Δ Θ＝Θ^－Θ．
下面的稳定性证明中会用到下列引理：
引理 １： 对于任意两个同维向量 ａ，ｂ，满足：
ａＴｂ＝ ｔｒａｃｅ（ｂａＴ） （２５）
引理 ２： 对于任意两个矩阵 Ｍ∈Ｒｎ×ｎ，Ｎ∈Ｒｎ×ｎ，

满足：
ｔｒａｃｅ（Ｍ）＋ｔｒａｃｅ（Ｎ）＝ ｔｒａｃｅ（Ｍ＋Ｎ） （２６）
引理 ３： 对于任意两个矩阵 Ｍ∈Ｒｎ×ｎ，Ｎ∈Ｒｎ×ｎ，

满足：
ｔｒａｃｅ（ＭＮ）＝ ｔｒａｃｅ（ＮＭ） （２７）
引理 ４［１０］： 假设系统方程为 ｘ̇（ ｔ）＝ ｆ（ｘ（ ｔ）），

其中 ｘ（ ｔ）∈Ｒｎ，且 ｆ（０）＝ ０，如果存在一个标量函

数 Ｖ（ｘ）满足下列条件：
１）Ｖ（０）＝ ０；
２）∀ｘ（ ｔ）≠０，Ｖ（ｘ）＞０；
３）当‖ｘ（ ｔ）‖→∞时，Ｖ（ｘ）→∞；
４）∀ｘ（ ｔ）≠０， Ｖ̇（ｘ）＜０
则系统在原点是渐进稳定的．
定理 １　 对于系统（２４），控制输入为（１９），自

适应输入为（２２），要使系统渐进稳定，则自适应律

应取：

Θ^
·

＝Γ Φ（ｕｂｌ，ｘｒ）ｅＴＰｒｅｆＢ （２８）
其中 Γ，Ｐｒｅｆ为正定对称矩阵，且 Ｐｒｅｆ满足方程：

ＡＴ
ｒｅｆＰｒｅｆ＋ＰｒｅｆＡｒｅｆ ＝ －Ｑｒｅｆ （２９）

其中 Ｑｒｅｆ对称正定．

证明： 取李雅普诺夫函数为：
Ｖ（ｅ，Δ Θ）＝ ｅＴＰｒｅｆｅ＋ｔｒａｃｅ（Δ ΘＴΓ－１Δ ΘΛ） （３０）
对式（３０）求导：
Ｖ̇（ｅ，Δ Θ）＝ ｅＴ（ＡＴ

ｒｅｆＰｒｅｆ＋ＰｒｅｆＡｒｅｆ）ｅ－

２ｅＴＰｒｅｆＢΛΔ ΘＴΦ＋

２ｔｒａｃｅ（Δ ΘＴΓ－１Θ^
·

Λ） （３１）
根据引理 １～３ 以及式（２９）可知：
Ｖ̇（ｅ，Δ Θ）＝ ｅＴ（ＡＴ

ｒｅｆＰｒｅｆ＋ＰｒｅｆＡｒｅｆ）ｅ－

　 ２ｅＴＰｒｅｆＢΛΔ ΘＴΦ＋

　 ２ｔｒａｃｅ（Δ ΘＴΓ－１Θ^
·

Λ）

＝ －ｅＴＱｒｅｆｅ＋２ｔｒａｃｅ［Δ ΘＴ（Γ－１Θ^
·

－

　 ΦｅＴＰｒｅｆＢ）Λ］
（３２）

将Θ^
·

＝Γ Φ（ｕｂｌ，ｘｒ）ｅＴＰｒｅｆＢ 代入式（３２）得：

Ｖ̇（ｅ，Δ Θ）＝ －ｅＴＱｒｅｆｅ≤０ （３３）
由引理 ４ 可知，系统（２４）全局渐进稳定，可全

局跟踪参考模型，且参考模型可跟踪目标指令 ｚｃｍｄ，
证毕．

将 Γ 分块：

Γ＝
Γｕ ０

０ ΓΘ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（３４）

其中，Γｕ，ΓΘ 分别对应 ｘ 和 Φ（ｘ）自适应速率．则：

Ｋ^
·

ｕ ＝ΓｕｕｂｌｅＴＰｒｅｆＢ

Ｋ^
·
＝ΓΘΦ（ｘｒ）ｅＴＰｒｅｆＢ （３５）

３　 数值仿真

为了验证以上自适应控制策略的有效性，选定

大柔性飞行器的滚转角为跟踪目标，即 ｚｃｍｄ ＝ φ．０ ～

５０ｓ，ｚｃｍｄ保持在 １°；５０ ～ １００ｓ，ｚｃｍｄ为－１° ，１００ｓ 后 ｚｃｍｄ
为 ０°．

首先，运用 ＬＱＲ⁃ＰＩ 构建参考模型，令 Ｑ 为 １０－３

Ｉ，其中 Ｑ（８１，８１）＝ １０６ ．Ｒ＝ Ｉ．由此可得到最优反馈矩

阵 ＫＴ，可得 Ａｒｅｆ ＝Ａ－ＢＫＴ，基线控制器为 ｕ∗ ＝－ＫＴｘ．
接着，令 Ｑｒｅｆ ＝ ０．１Ｉ，求解李雅普诺夫方程的解

Ｐｒｅｆ ．
最后，在基线控制器基础上，令 Λ ＝ ０．８Ｉ，表示

控制效率下降到 ８０％，Φ（ｘｒ）＝ ｘｒ，自适应参数分别

为 Γｕ ＝ ０．０１Ｉ，ΓΘ ＝ ０．０１Ｉ．图 ５ 为滚转角输出跟踪曲

３５３
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线，分别使用了 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器和基于 ＬＱＲ⁃ＰＩ 的

模型参考自适应控制器．图 ６ ～图 ７ 为大柔性飞行

器翼根处响应曲线．图 ８ ～图 ９ 分别为发动机和操

纵舵面的控制输入曲线．

图 ５　 滚转角跟踪曲线

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ｆｏｒ ｔｈｅ ＶＦＡ ｗｉｔｈ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ

图 ６　 翼根处垂直速度曲线

Ｆｉｇ． ６　 Ｖｅｒｔｉｃａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｔ ｔｈｅ ｗｉｎｇｒｏｏｔ

图 ７　 翼根处俯仰角变化曲线

Ｆｉｇ． ７　 Ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ ａｔ ｔｈｅ ｗｉｎｇｒｏｏｔ

由图 ５ 可以看出，ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器和基于 ＬＱＲ⁃
ＰＩ 的模型参考自适应控制器均能实现对大柔性飞

行器滚转角的跟踪功能，但相比于 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器，
自适应控制器没有超调量．图 ６ ～图 ７ 可以看出随

着时间的变化，使用 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器系统的垂直速

度趋向于发散，系统不能稳定，而自适应控制器作

用下的系统仍能保持稳定．图 ８ ～图 ９ 分别为发动

机推力和舵面变化曲线，分别选取了大柔性飞行器

的四个发动机和两个舵面变化曲线．由图 ８ 可知，０
～５０ｓ，滚转角跟踪目标为 １°，为了实现飞行器右滚

转，左侧发动机推力增加，右侧发动机推力减小，使
得左侧升力增大，右侧升力减小，且由飞行器中轴

到两侧的推力变化逐渐增大，从而产生向右的滚转

力矩．５０～１００ｓ，大柔性飞行器的滚转角跟踪目标为

－１°，则发动机推力变化与 ０ ～ ５０ｓ 时相反． １００ ～
１５０ｓ，跟踪目标归零，则发动机推力也逐渐回归到

０．由图 ９ 可知，０ ～ ５０ｓ，左侧舵面下偏，右侧舵面上

偏，使得大柔性飞行器左侧升力增加，右侧升力减

小，产生向右滚转力矩，５０～１００ｓ 时则相反，１００ｓ 后

舵面均逐渐归零．

图 ８　 发动机推力变化曲线

Ｆｉｇ． ８　 Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｅｎｇｉｎｅｓ ｔｈｒｕｓｔ

图 ９　 舵面变化曲线

Ｆｉｇ． ９　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ

仿真结果显示，当系统含有不确定性时，ＬＱＲ⁃
ＰＩ 控制器无法使系统保持稳定，一些输出量会发

散，而基于 ＬＱＲ⁃ＰＩ 的模型参考自适应控制器能实

现姿态跟踪要求，并且其他输出响应在合理范围

内，自适应系统能达到全局稳定．

４５３
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４　 结论

本文针对大柔性飞行器的姿态跟踪控制，提出

了一种 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制方法，但当系统存在不确定性

时，该方法不能维持系统全局稳定．针对此问题，我
们以 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器为基线控制器，在此基础上设

计了模型参考自适应控制器．通过仿真结果对比可

以看出，模型参考自适应控制器能够很好地实现大

柔性飞行器的姿态跟踪控制，并保持其他输出量在

合理范围内，具有很好的效果．
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ｏｒｄｅｒ ｏｆ ＶＦＡ ｍｏｄｅｌ ｗａｓ ｒｅｄｕｃｅｄ ｂｙ ａ ｂａｌａｎｃｅｄ ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎ ａｐｐｒｏａｃｈ， ａｎｄ ｔｈｅ ｓｉｎｇｕｌａｒ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｍｏｄｅｌ
ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｄｕｃｅｄ⁃ｏｒｄｅｒ ｍｏｄｅｌ ｗｅｒｅ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ ａｎｄ ｃｏｍｐａｒｅｄ． Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｒｅｄｕｃｅｄ⁃ｏｒｄｅｒ ｍｏｄｅｌ， ａ ＬＱＲ⁃ＰＩ ｃｏｎ⁃
ｔｒｏｌｌｅｒ ｗａｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ａｓ ｂａｓｅｌｉｎｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ． Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ， ａ ｍｏｄｅｌ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｗａｓ ｄｅ⁃
ｓｉｇｎｅｄ ｂｙ ｌｙａｐｕｎｏｖ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｔｈｅｏｒｙ ａｎｄ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ＬＱＲ⁃ＰＩ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ． Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ
ｓｃｈｅｍｅ ｈａｓ ｂｅｔｔｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｆｆｅｃｔ ｆｏｒ ＶＦＡ ｗｉｔｈ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ， ａｎｄ ｍａｋｅ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｐｅｒｆｏｒｍ ｄｅｓｉｒｅｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍｏｔｉｏｎ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 ｖｅｒｙ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｉｒｃｒａｆｔ，　 ｂａｌａｎｃｅｄ ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎ，　 ｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ，　 ｍｏｄｅｌ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
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